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近年，航空機の構造材料として FRP（Fibre Reinforced Plastics）等の複合材料が注目され，
特に CFRP（Carbon Fibre Reinforced Plastics）の適用が拡大してきている．これは，CFRP の
有する高比強度・高比剛性を利用し，航空機の運用における省エネルギー・低コスト化に
向けた，航空機システムにおける構造の軽量化といった社会的要求に応えるためである．
最近では，Boeing B787 の胴体や主翼の大部分に CFRP が使用され 1)，また，国内で開発が
進んでいる旅客機においても，主要な強度を受け持つ一次構造の材料として CFRP の使用が






















crack bridging of the fibres）と呼ばれ，FML の耐疲労性を評価する際の重要なキーワードと
なっている．耐衝撃性については，金属層が塑性変形によって衝撃エネルギーを吸収する
ことで，FRP 層の衝撃損傷やそれに伴うクリティカルな強度低下を抑えている．また，FRP







I. Fibre-Metal Laminates の概要 




の積層材料となった．その後，Fokker 社やオランダの Delft 工科大学で研究・開発が進み，
1978 年に Al 合金（2024-T3）とアラミド繊維/エポキシプリプレグを用いた ARALL（Aramid 
Reinforced ALuminum Laminate）が発表された．この ARALL は，Al 合金単体と比較して疲
労負荷による損傷進展率が改善され，さらに重量が約 30%軽量化された 5)．このような利点
を生かし，旅客機 Fokker F-27 の翼構造や軍用輸送機 C-17 のカーゴドアに適用された 4), 5)
が，従来の Al 合金と比較して，ARALL の製造や加工におよそ 8 倍のコストが必要となっ
たため，それ以上の発展はみられなかった． 
1990 年には同 Delft 工科大学において GLARE（GLAss REinforced）が開発された 4)-6)．こ
れは Fig.1 に示すような Al 合金とガラス繊維/エポキシプリプレグを積層した FML であり，
今日では，Al 合金層間のプリプレグの積層構成の違いによって，6 つのグレードに分けら
れている（Table 1）5), 7)．GLARE は ARALL より強度が高く，耐損傷性や軽量化，安全性，
修復性等も改善されている．また，Al 合金シートの寸法が生産の都合により制限されるた
め，開発当初は GLARE の大きさも限られていたが，GLARE の開発過程で確立された
“Splicing”と呼ばれる技術により，リベットやボルトを使用せずに，航空機胴体等の大き
な構造物を作製することが可能となった．これは Al 合金シートを 1mm 程度の小さい隙間
で並べ，この隙間を厚み方向で互い違いになるように配置し，特定の断面での強度が大き
く損なわれないようにする技術である（Fig.2）5)．GLARE はこれまでの Al 合金等と比較し
てコストが依然として問題ではあるが，その優れた耐損傷性が評価され，現在では史上最
大の旅客機である Airbus A380 の胴体上部外壁や垂直・水平尾翼の翼前縁に使用されている
4), 5), 7)． 
これら ARALL や GLARE の開発途中には，炭素繊維を用いた FML として Al/CFRP 積層
板の開発も行われた．ガラス繊維の 3 倍から 8 倍の弾性率をもつ炭素繊維を用いることに
より，GLARE と比較して優れた引張弾性率や破壊強度が実現された．また，Al/CFRP 積層
板の引張強度の 50%程度の最大応力（300MPa）での疲労負荷においても，疲労き裂進展速
度を小さく維持した 5)．しかしながら，この Al/CFRP 積層板では Al 合金と炭素繊維の接触
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Fig.1  Composition of a GLARE 4A-3/2 laminate. 
 
Table 1  Standard GLARE grades. 
Al layers Fibre layers GLARE 





GLARE 1 --- 7475-T761 0.3-0.4 0/0 0.25 fatigue, strength, yield stress 
2A 0/0 GLARE 2 2B 2024-T3 0.2-0.5 90/90 0.25 
fatigue, strength 
fatigue, strength 
GLARE 3 --- 2024-T3 0.2-0.5 0/90 0.25 fatigue, impact 




0.375 fatigue, strength in 
90° direction 
GLARE 5 --- 2024-T3 0.2-0.5 0/90/90/0 0.5 impact 





Fig.2  Schematic of the splicing technique. 
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Al/CFRP 積層板の研究や開発は，ARALL や GLARE ほど盛んに行われていない． 
ARALL や GLARE の疲労特性や衝撃特性を扱う研究は数多く発表されている．その中で
も，疲労特性を扱うもののほとんどは，疲労クラック進展挙動の評価を行ったものである








式を表した．また，Toi12)は GLARE を均質材料とし，GLARE と Al 合金の da/dN-∆K 関係を
関連付けるために，修正係数βfbを使った方法を提案した．これに対し高松 13), 14)は，数種類
ある GLARE の中で最も厚みがあるものを用いて，Marissen が表した式や Toi が提案した修
正法の有効性について検討した．そして，Marissen によって導かれた応力拡大係数 Kfinを使
用して求めた da/dN-∆Kfin関係が，最大応力によらずに Al 合金単体の場合とほぼ一致するこ
とを示した．高松 15)はまた，コンプライアンス法を適用することで得られる GLARE の Al
合金層のクラック端の応力拡大係数 Kexp を用いた疲労き裂進展の評価方法を提案し，その






特性を示すことを明らかにした．また Yeh17)は，Al 合金層のクラック進展と Al 合金層－FRP
層間でのはく離進展の組み合わせであるブリッジング効果のメカニズムを有限要素法によ
り二次元でモデル化し，疲労クラック進展について解析を行った．そして，予ひずみを与
えた FML の方が，予ひずみを与えない FML よりも疲労寿命が長いことを示した．Chang18)
は GLARE について，三次元と二次元の有限要素解析を組み合わせることで，計算で得られ
た FRP 層の損傷状態と Al 合金層のクラック進展速度が実験とよく一致することを示した．
Wu19)は FML の疲労破壊を，平面応力を用いた理論で扱うのは困難であると考え，反平面応
力ポテンシャル（anti-plane-stress potential）を導入し，これによってブリッジング効果を説




FML の衝撃特性については，研究の初期段階では Vlot24), 25)の功績が大きい．Vlot は
ARALL の初期クラックの発生に必要なエネルギーが FRP と同程度で，Al 合金（2034-T3）
や GLARE よりも小さいことを示した．また衝撃負荷後のくぼみ深さは，FML と Al 合金で




材料と比較して，GLARE が最も優れていると結論付けた．他には，Laliberté26), 27)や Wu28)
は詳細な観察による衝撃損傷の特徴評価や初期破壊および貫通エネルギーを扱うことで
GLAREの損傷許容性の調査を行い，さらに衝撃負荷後の積層板を用いた疲労試験を実施し，






この他，光ファイバセンサの一種である FBG センサを用いて，GLARE の残留応力や衝撃
応答の測定を試みた Kuang32)の報告もみられる．FML の衝撃特性の数値解析を扱う研究も












等これまでの FML は，金属層に使用している Al 合金が高温域で不安定なクリープ挙動を
示すために，高温環境下での使用に向いていない．そこで，金属層に耐熱性に優れた Ti（チ
タン）合金を用いた FML である Ti/FRP 積層材が，超音速航空機の構造材料の候補として期
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II. Ti/FRP 積層板に関するこれまでの研究 
金属層に Ti 合金を用いた FML である Ti/FRP 積層板は，超音速航空機の過酷な環境に耐
えうる材料として期待されているが，その中でも，炭素繊維と耐熱性の樹脂をマトリック
スとして使用した CFRP を FRP 層として用いた Ti/CFRP 積層板が最も注目され，研究が盛
んに行われている．この Ti/CFRP 積層板については，アメリカ，特に Boeing 社では TiGr
（Titanium-Graphite）という名前で呼ばれている．これに対し，ヨーロッパ各国の研究者か
らは HTCL（Hybrid Titanium Composite Laminates）と呼ばれることの方が多いが，TiGr と
HTCL の両者に根本的な違いがあるわけではなく，同じ Ti/CFRP 積層系材料である． 






Ti/CFRP 積層板の静的特性や疲労特性について，例えば Veazie35)は，Ti 合金層の厚みや剛
性が Ti/CFRP 積層板の弾性率や破壊強度等に及ぼす影響について調査し，用いる Ti 合金層
の降伏強度が高いほど Ti/CFRP 積層板全体の破壊強度が向上すること，また比強度を優先







て Ti/CFRP 積層板の Ti 表皮層の継ぎ目（face sheet seams）から発生する，Ti 層のはく離進
展挙動の温度依存性についても調査している．Miller38)は，異なった繊維体積含有率や厚み
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示した．また，Ti/CFRP 積層板の機械的特性の予測や疲労損傷のモデリングを扱う研究もい
くつか報告されている．Miller38)は面内荷重下の対称複合材料積層板の弾性－塑性解析を行





Ti/CFRP 積層板の Ti 表皮層のクラックとはく離の進展についての有限要素法による解析モ
デルに 2 つのアプローチを適用している．そこでは二次元の架橋クラック（Bridged-Crack: 




















GLARE 等金属層に Al 合金を用いた FML の衝撃特性を扱う研究は盛んに行われ，多くの
報告がなされてきたが，これに対して Ti/CFRP 積層板の衝撃特性を扱う研究の発表数は少
ない．その中でも Bernhardt44)は，Ti/CFRP 積層板の衝撃応答を，引張面となる衝撃の反対側
の Ti 層の破壊の有無によって異なる 2 つの破壊モードによって特徴付けを行った．また衝
撃負荷により，脆い FRP 層は破壊してしまう一方，Ti 層はその延性による降伏によって座
屈することを明らかにした．Cortés45)はポリエーテルエーテルケトン（PEEK）をマトリッ
クスに使用した CFRP を用いた Ti/CFRP 積層板に対し低速および高速衝撃負荷を行った．
 - 8 -
低速衝撃試験の結果，この Ti/CFRP 積層材と CFRP 単体の貫通エネルギーはほとんど変わ
らないことを明らかにし，Ti 合金層を導入しても貫通抵抗は改善されないことを示した．
その他，断面からの詳細な光学顕微鏡観察により，Ti 層－FRP 層の層間はく離と FRP 層内
の内部層間はく離が，衝撃エネルギー吸収の主なメカニズムであることを明らかにした．
濱口 46)は，マトリックスに熱可塑性ポリイミド（PIXA）を使用した CFRP を FRP 層とした
Ti/CFRP 積層板を用い，衝撃負荷後の損傷を観察し，さらに衝撃負荷後の圧縮強度について
も評価を行っている． 




いない．特に Ti/CFRP 積層板を扱うものでは，Ti 層の影響以外に，FRP 層が目視による内
部損傷の観察が困難な CFRP であるために，この傾向が顕著である．また，FML の衝撃特
性の数値解析を扱う報告もいくつか見られる．Ti/CFRP 積層板の衝撃特性の解析を行ったも














究では，室温や高温環境での挙動が明らかにされつつある．しかし，Ti 合金と CFRP を積
層した材料であるがゆえに，内部損傷の観察が困難となるため，高温そして室温において
も，積層板内部の損傷モードの特定やその損傷挙動の評価が十分に行われていない． 
 そこで本論文においては，このような状況を踏まえ，室温における Ti/FRP 積層系材料と
しての疲労および低速衝撃負荷による損傷を明らかにすることを目的として，FRP 層に目
視による内部損傷の観察が容易な GFRP（Glass Fibre Reinforced Plastics）を用いた Ti/GFRP
積層板を試験片として用い，室温環境下における疲労負荷または衝撃負荷によって Ti/GFRP
積層板に発生する損傷について実験的および解析的な評価を行う．本研究で使用する GFRP
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はガラス繊維とエポキシ樹脂を用いたものであり，これを使用した Ti/GFRP 積層板は，
Ti/CFRP 積層板と比較して積層板全体の剛性や耐熱性が損なわれるため，（超音速）航空機
に適用することは現実的ではない．しかし，GFRP と CFRP の損傷挙動の類似性から，本実
験で評価する Ti/GFRP 積層板の損傷は，Ti/FRP 積層系材料の損傷として Ti/CFRP 積層板に
も応用できると考えられる．以下に本論文の構成を示す． 




用いることで Ti 層のクラック端の応力拡大係数を算出し，この応力拡大係数のもとでの Ti
層のクラック進展挙動について評価を行う． 







 第 3 章では，Ti/GFRP 積層板の低速衝撃負荷において，衝撃面または衝撃の反対側の各位
置での Ti 層がコア材である GFRP 層の損傷に及ぼす影響を明らかにすることを目的とし，
実験的および解析的な評価を行う．ここでは片面にのみ Ti 層がある Ti/GFRP 積層板を試験
片として使用し，Ti 層側または GFRP 層側から衝撃を負荷する．そして，それぞれの場合
について衝撃負荷後の損傷を観察し，特に GFRP 層の損傷について注目し比較する．さら
に衝撃負荷後の 4 点曲げ試験による GFRP 層の残留曲げ強度・曲げ剛性の測定や，有限要
素法による解析によっても GFRP 層の損傷状態を評価し，これにより，各位置における Ti
層が面外衝撃に対して発揮する役割を明らかにする． 
 最後に，結論において，第 1 章から第 3 章で得られた結果の総括を行う． 
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1.2.1 Ti/GFRP 積層板の成形方法 
 本研究で使用した Ti/GFRP 積層板は，オートクレーブにより成形したクロスプライ GFRP
積層板（積層構成：[04/908]S，CW テープ：GE380G135SBEMQWS，三菱レーヨン㈱）の両
面に厚さ約 140µm の Ti 合金（Ti-6Al-4V）シートを接着することで作成した．接着剤には変
形脂肪族ポリアミンを硬化剤とするエポキシ系接着剤（DP-460：住友 3M ㈱）を使用した．
Ti合金の表面には厚さ数µmの酸化皮膜が存在するため，高分子材料との接着性が良くない．
このため接着の際には，Ti 合金には#40 の，クロスプライ GFRP 積層板には#240 のサンド
ペーパーを用いて接着面の表面処理を施し，アンカーの形成によって接着性を向上させた．
接着剤の塗布後は，10kgf の錘を載せた状態で常温のもと 24 時間で硬化させ，その後，錘
を載せた状態のまま 70°C で 2 時間加熱することでアフターキュアを行った． 
 
1.2.2 試験片作製方法 
 構成材料である Ti 合金シート，クロスプライ GFRP 積層板およびエポキシ系接着剤の静
的引張特性の取得のために，それぞれの短冊試験片またはダンベル型試験片を作成した．
また，静的引張試験および疲労試験のために，Ti 合金シートとクロスプライ GFRP 積層板
および Ti/GFRP 積層板の円孔試験片を作成した． 
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1.2.2.1 短冊およびダンベル型試験片 
 Ti 合金シートは，裁断機によって 40mm×200mm に切り出し，切断面をサンドペーパーで
処理することにより短冊形の試験片とした． 
 GFRP 積層板については，0°，45°，90°（各 24 層）の一方向材をオートクレーブにより成









温のもと 24 時間で硬化させ，その後 70°C で 2 時間加熱することでアフターキュアを行っ
た．このダンベル型試験片の形状を Fig.1.1に示す．また，この試験片の両端には 20mm×30mm 





 Ti/GFRP 積層板についても，Ti 合金シートと同様の寸法とした．また，Ti/GFRP 積層板に
ボール盤により穴を開ける際は，Ti/GFRP 積層板の両面を厚み 1mm程度のアルミ板（A1050）





 GFRP 積層板については積層構成[04/908]Sのクロスプライ GFRP 積層板を使用した．そし
て，これを 40mm×200mm に切り出したもの中央に，Ti/GFRP 積層板の場合と同様の方法で
φ6mm の円孔を設け，両端に 40mm×40mm×t1.5mm のアルミ製（A1050）のタブを接着した
ものを有円孔試験片とした．本研究で採用しているクロスプライ GFRP 積層板の積層構成
[04/908]S では，90°層の厚みが 0°層の 2 倍あり，強度・剛性の観点では好ましい積層構成で
はない．しかし，90°層を厚くすることで，クロスプライ GFRP 積層板に発生するトランス
バースクラック等の損傷の観察がより容易になるという利点があるため，この積層構成と
した．Ti 合金シートおよび Ti/GFRP 積層板の有円孔試験片の形状を Fig.1.2 に，GFRP クロ
スプライ積層板の有円孔試験片の形状を Fig.1.3 に示す． 












では試験片中心を挟むように 40mm 程度離して，その他の試験片では 60mm 程度離して貼
り付けた．Ti合金シートとTi/GFRP積層板の試験片にはアルミ製タブを設けていないため，
両端より各 30mm までをつかみ部とした． 
 
Fig.1.1  Dimensions of Dumbbell-type specimens of epoxy adhesive. 
 
 
Fig.1.2  Dimensions of open-hole specimens of titanium alloy sheets and Ti/GFRP laminates. 
 
 
Fig.1.3  Dimensions of open-hole specimens of cross-ply GFRP laminates. 
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 引張－引張疲労試験には油圧サーボ式試験機（Instron 8801）を使用した．室温下で最大
応力σmax=0.3σF，応力比 R=0.l，荷重サイクルは周波数 5Hz の正弦波とし，荷重制御のもと
で試験を実施した．疲労試験時の最大応力σmaxについては，Ti/GFRP 積層板の有円孔試験片
の単純引張状況下では Ti 層にクラックが発生しない応力として 0.3σF（σF：Ti/GFRP 積層板









 円孔付近から Ti 合金層に発生し進展するクラックについて，デジタルマイクロビデオス
コープ（VH-5910：㈱KEYENCE）を用いて撮影し，この画像を用いてクラック長を測定し
た．なお，Ti 合金層のクラック先端部は，引張負荷のない状態では閉口してしまい確認が












1.3.1 構成材料と Ti/GFRP 積層板の静的特性の測定結果 
 静的引張試験によって得られた Ti 合金シートとエポキシ系接着剤の応力－ひずみ線図を
Fig.1.4 および Fig.1.5 に示す．図より，Ti 合金シートとエポキシ系接着剤共に，降伏後は少
し応力が低下し，その後ほぼ一定の応力を保ちながらひずみが増加するという弾塑性体の
応力－ひずみ挙動を示し，破断ひずみは 0.15 から 0.16 まで達した．次に，Ti 合金シートと
エポキシ系接着剤のヤング率，Poisson 比および降伏応力と，GFRP 積層板の引張試験によ
り得られた結果と古典積層理論を用いて算出した一方向材（Unidirectional：UD 材）の面内
弾性係数をまとめて Table 1.1 に示す．また，本研究で使用した GFRP の繊維体積含有率 Vf
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は Vf =0.51 であった． 
 次に Ti 合金シートとクロスプライ GFRP 積層板の有円孔試験片の静的引張試験によって





 円孔を有する Ti/GFRP 積層板の試験片の引張試験で得られた結果を Fig.1.6 に示す．有円
孔試験片では，円孔付近とそれ以外の場所でのひずみが異なり，積層板全体でひずみが一
 
Fig.1.4  Stress-strain curve of titanium alloy (Ti-6Al-4V) sheet. 
 
 
Fig.1.5  Stress-strain curve of epoxy adhesive (3M DP-460). 
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様ではないため，ここでは横軸に変位を用い，応力－変位曲線を示している．引張負荷開
始後，まず GFRP 層の 90°層の円孔付近にトランスバースクラックが発生した．そして応力
が 140MPa に達すると，Ti 層の円孔縁からクラックが発生し，応力が一度減少した．その後
Ti 層のクラックは，Ti 合金シート単層の場合と異なり，徐々に試験片幅方向に進展し，試
験片の端に達し貫通することで最終的には Ti 層の破断に至った．Ti 層の破断後，GFRP は
主にトランスバースクラックによる損傷が進展し，最終的には試験片全体が一気に破断し
た．円孔を有する Ti/GFRP 積層板の試験片の引張強度σFは，Ti 層の破壊による断面積の変
化を考慮せず，試験前の試験片の円孔部を含まない断面積を用いて計算するとσF =224MPa
であった． 
Table 1.1  Mechanical properties of constituent materials. 
 E [GPa] ν σy [MPa]   
Ti alloy sheets 85.9 0.380 826   
Epoxy adhesive 2.02 0.403 27.5   
E11 [GPa] E22 [GPa] ν12 G12 [GPa] G23 [GPa] 
GFRP UD 
36.9 10.0 0.32 3.30 3.60 
 
Table 1.2  Tensile properties of open-hole specimens of titanium alloy sheets 
and cross-plid GFRP laminates. 
 Tensile strength [MPa] Crack initiation stress [MPa] 
Ti alloy sheets 793 793 
Cross-plied GFRP laminates 289 43 
 
 
Fig.1.6  Stress-displacement curve of open-hole Ti/GFRP laminates. 
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うに 1×104サイクルでは Ti 層に損傷は見られないが，その後約 2×104回で Ti 層の円孔縁か
らクラックが発生し，試験片の幅方向に進展していく様子が観察された．3×104サイクルで
は円孔縁から発生した 2 つの Ti 層のクラックがそれぞれ進展している途中である
（Fig.1.7(b)）．また，この 2 つのクラックはほぼ等しい長さを維持しながら進展していくこ
とがわかった．そして，約 2×105回で Ti 層のクラックが試験片の端に達することで貫通し，
Ti 層は破壊した（Fig.1.7(c)）． 
 デジタルマイクロビデオスコープで撮影した Ti 層のクラックを Fig.1.8 に示す．デジタル
カメラで撮影した Fig.1.7 と同様に，約 2×104 サイクルで円孔縁から発生したクラックが，
3×104 サイクル（Fig.1.8(a)）や 1×105 サイクル（Fig.1.8(b)）で見られるように徐々に進展し
ていく．そして約 2×105サイクルに達すると，Ti 層のクラックが試験片端に達することで貫
通する（Fig.1.8(c)および(d)）．Ti 層のクラック長は，この図からクラック長を pixel 単位で
測定し，これをスコープの解像度や倍率をもとに pixel から mm 単位に変換することで取得
した． 
 
Fig.1.7  Observation of fatigue cracks in titanium layer of open-hole Ti/GFRP laminates 
after (a) 1×104 fatigue cycles. 






Fig.1.7  Observation of fatigue cracks in titanium layer of open-hole Ti/GFRP laminates 
after (b) 3×104 and (c) 2×105 fatigue cycles. 
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 Fig.1.9 に，Fig.1.7 や Fig.1.8 で観察した Ti 層のクラック進展と，疲労負荷中のその他の損
傷の表面観察結果をまとめる．まず，積層板の側面を観察すると，疲労サイクル約 1×104
回で GFRP 層の 90°層の円孔付近にトランスバースクラックが発生し，幅方向に瞬間的に貫
通した．その後，先に述べたように，約 2×104 回で Ti 層にクラックが発生し，疲労サイク
ルの増加と共に試験片幅方向に進展した．その後約 2×105 回で Ti 層のクラックが試験片の
端に達して貫通した．この Ti 層のクラック進展とともに，GFRP 層の 90°層の円孔付近に発
生するトランスバースクラックの数も増加していった．このトランスバースクラックは発
生時に小さな破裂音を発するため，発生の判断が容易に行える．さらに，Ti 層のクラック
の発生・進展とともに，円孔付近から Ti 層と GFRP 層の間での界面はく離が発生し，拡大





 次に，表面観察では明らかにならなかった Ti/GFRP 積層板の内部損傷を，超音波探傷試
験機を用いて観察した．超音波探傷によって得られた，疲労サイクル 1×104 回，3×104 回お
よび 4×105回後の試験片のスキャン画像を Fig.1.10 (a)から(c)に示す．図より，1×104サイク
ルでは GFRP 層のトランスバースクラックが発生しており，Ti 層のはく離は確認できない
（Fig.1.10 (a)）が，3×104サイクルでは GFRP 層のトランスバースクラックと Ti 層と GFRP
層の界面はく離が小規模ながら確認できる（Fig.1.10 (b)）．そして 2×105回で Ti 層クラック
 
Fig.1.9  Surface observation of fatigue damages in open-hole Ti/GFRP laminates. 





Fig.1.10  Images of internal damages in open-hole Ti/GFRP laminates scanned by 
an ultrasonic flaw detector after (a) 1×104 and (b) 3×104 fatigue cycles. 
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が貫通した後，疲労サイクル 4×105回では Ti 層と GFRP 層の界面はく離が広範囲に広がり，
円孔から離れた部分でもトランスバースクラックが発生していることがわかった（Fig.1.10 
(c)）． 
 以上の結果により，疲労負荷によって円孔を有する Ti/GFRP 積層板の試験片に発生する
損傷やその進展の様子が明らかとなった．しかし，超音波探傷では内部損傷の明確な大き
さや形状，そして GFRP 層で発生が予想される，0°/90°内部層間はく離や 0°層のマトリック
スクラックの存在などは確認できなかった． 
 そこで，疲労負荷後の試験片から片方の Ti 層を取り除くことにより，試験片に生じた損
傷をさらに詳細に観察した．試験片は疲労サイクル約 2×105 回で Ti 層のクラックが貫通し
た直後のものを使用した．この観察の様子を Fig.1.11 に示す．これより，円孔付近に円孔幅
の領域内で GFRP 層の 90°層でのトランスバースクラックが集中して発生していることと，
GFRP 層内部での 0°/90°層間での三角形状の層間はく離が発生していることがわかった．Ti




Fig.1.10  Images of internal damages in open-hole Ti/GFRP laminates scanned by 
an ultrasonic flaw detector after (c) 4×105 fatigue cycles. 
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ら，本研究のように FRP 層に GFRP を使用した場合でも，はく離形状に大きな差異は生じ
ないことがわかった．また，Ti 層のクラック端付近においては，はく離端がクラック進行
方向に対して 60°の角度を示すことがわかった．この Ti 層の界面はく離端の角度は，本実
験においては観察結果から正確な角度を測定することは困難であるため，全体的な観察結
果から逸脱しないような値とした．Table 1.3 に，Ti 層クラック貫通時の各損傷の形状の大
きさの平均値を示す． 
 これらの結果をまとめると，円孔を有する Ti/GFRP 積層板の試験片の疲労損傷進展は，
まず円孔付近において GFRP 層のトランスバースクラックが発生し，その後 Ti 層のクラッ
 
 
Fig.1.11  Observation of internal damages in open-hole Ti/GFRP laminates 
after fatigue loading. (Titanium layer was removed.) 
 
 
Table 1.3  Profile and maximum size of each damage mode. 
Damage modes Profile Edge Size [mm] 
a (= crack length) 17 Delamination of 
Titanium layer Rounded-triangle b 6 
dt 8 0°/90° interlaminar 
delamination in GFRP Triangle dl 4 
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クと界面はく離が円孔付近から発生する．そして疲労サイクルと共にこの Ti 層のクラック
と界面はく離が進展し，これと同時に GFRP 層の内部層間はく離と 90°層におけるトランス
バースクラック密度が増加するということ明らかとなった． 
 
1.3.2.2 円孔を有する Ti/GFRP 積層板の全体剛性の低下 




回以降の GFRP 層のトランスバースクラックの発生と，約 2×104回における Ti 層のクラッ
クの発生後，徐々に剛性低下が始まり，Ti 層のクラック進展と共に剛性は低下し続けた．
約 2×104回での Ti 層のクラック発生時の全体剛性を 100%として比較すると，約 2×105回で
Ti層クラックが貫通した時には平均で約 94%まで剛性が低下した．Ti層クラックの貫通後，





Fig.1.12  Experimental data of overall residual stiffness of open-hole Ti/GFRP laminates 
as a function of fatigue cycles. 
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1.4 有限要素法による円孔を有する Ti/GFRP 積層板の疲労損傷のモデリングと解析 
1.4.1 円孔を有する Ti/GFRP 積層板の疲労損傷観察に基づく解析モデルの概要 







 まず，Ti 層および，接着剤層と GFRP 層を重ねあわせたものをそれぞれ，同一のメッシ
ュ配置をもった別々のシェル要素（8 節点 4 辺形 2 次要素）で作製し，この 2 つのシェル要
素を重ね，上下で重なり合う節点を結合した二重節点モデルとして Ti/GFRP 積層板をモデ
ル化した．また，試験片形状および損傷モードの対称性から 1/8 モデルとした．材料特性と
しては Ti 層および接着剤層を等方性の弾塑性体，GFRP 一方向材を平面応力場での直交異
方性の弾性係数をもつ線形弾性体とし，接着剤/クロスプライ GFRP 層は積層理論に基づい
た複合材の要素特性を使用した．それぞれの厚さや材料定数は，静的引張試験等の実験結
果に基づき Table 1.4 に示す値を使用した． 
 疲労試験中の損傷の観察に基づき，Ti 層のクラック進展に伴う Ti 層の界面はく離，GFRP
層内での円孔付近におけるトランスバースクラックおよび 0°/90°層間はく離の各損傷モー
ドの進展についてモデル化を行った．それらの概要を Table 1.5 に示す．まず，Ti 層の界面
はく離部は Table 1.5 や Fig.1.13 に示すように，観察に基づき辺が膨らんだ三角形状とし，
クラック進展と共に長軸 a と短軸 b の比 b/a が一定を維持して拡大するものとした．そして
界面はく離領域の Ti 層と接着剤/GFRP 層の接点結合を解除することで界面はく離を表現し
た．境界条件は，クラック進展方向に沿って接着剤/GFRP 層と Ti 層のクラックの無い部分
に x 方向対称境界条件を，y 方向に垂直な断面に沿って y 方向対称境界条件を適用した．
Fig.1.13 では，Ti 層のはく離領域では接着剤/GFRP 層のみに境界条件が適用されるので灰色
のシンボルを，それ以外の領域では Ti 層および接着剤/GFRP 層の両方に境界条件が適用さ
れるので白色のシンボルを用いて区別している．GFRP 層の 90°層の円孔付近で発生するト





































        (1.1) 
で表したときの損傷係数 nijのうち n11および n12 を Ti 層クラックや Ti 層はく離進展と共に




めることによって得られたものである．GFRP 層内部の 0°/90°層間はく離域は，Fig.1.14 の
Region B として示すように，観察に基づいて三角形状とし，試験片幅方向の大きさ dtがク
ラック長の 0.47 倍で，試験片軸方向の大きさ dlとの比が dl/dt=0.5 を保って拡大するものと
した．また 0°/90°層間はく離が発生した領域ではもはや 90°層は荷重を受け持たないものと
し，層間はく離領域での 90°層の損傷係数を n11=1×10-7 とし，その剛性について例えば，
E11=1×10-6GPa とした．また，円孔を有する Ti/GFRP 積層板の端部（試験でのつかみ部）に
剛体要素を結合し，これに疲労試験で設定した最大荷重を適用することによって，引張負
荷を表現した．モデリングと計算には汎用ソフトウェアの ABAQUS ver.6.7（Dassault 
Systèmes S.A.）を使用した． 
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Table 1.4  Material properties used in the finite element analysis. 
 t [mm] E [GPa] ν σy [MPa]   
Titanium alloy 0.14 85.9 0.380 826   
Epoxy adhesive 0.04 2.02 0.403 27.5   
GFRP UD one layer t [mm] E11 [GPa] E22 [GPa] ν12 G12 [GPa] G23 [GPa]
0° layer 0.111 36.9 10.0 0.32 3.30 3.60 
90° layer 0.111 10.0 36.9 0.09 3.30 3.30 
 
Table  1.5 Model properties of each damage mode. 
Damage modes Size Properties in damaged regions
Delamination of 
titanium alloy layer 
b/a=0.353 (const.) 
Nodes of titanium layer 
are not combined. 
Transverse cracks in 
90° layer of GFRP layer 
“Region A” 














Fig.1.13  Finite element model and its boundary conditions with delamination of titanium layer. 
 
Fig.1.14  Modeling of each damage mode in GFRP layer. 
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1.4.2 円孔を有する Ti/GFRP 積層板の全体剛性の低下の解析結果 
 解析によって得られたクラック長と全体剛性の関係を Fig.1.15 に示す．全体剛性は，円孔
を有する Ti/GFRP 積層板の端部に結合した剛体要素の参照点（剛体要素の変位と反力を代
表して示す点）の変位をもとに算出した．また，図では Ti 層のクラックが 0mm の場合の全











Fig.1.15  Degradation of overall stiffness of open-hole Ti/GFRP laminates caused by 
fatigue damages as a function of crack length in titanium layer. 
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1.5 疲労負荷による円孔を有する Ti/GFRP 積層板の Ti 層のクラック進展挙動 
 Ti/GFRP 積層板としての Ti 層のクラックの進展挙動を評価するために，比較として Ti 合
金シート単層に対しても円孔を有する Ti/GFRP 積層板と同様に疲労試験を行い，クラック
進展を測定した．Fig.1.16 に Ti 合金シート単層と円孔を有する Ti/GFRP 積層板の Ti 層のク
ラック長と疲労サイクルの関係を示す．図より，Ti 合金シート単層では疲労クラックの進
展が急激に進行したことがわかる．また，この Ti 合金シートのクラックは約 5mm まではそ
の進展を測定することができたが，それ以降は急激に進展し破壊に至った．これに対し，
円孔を有する Ti/GFRP 積層板の Ti 層の疲労クラックは，疲労サイクルの増加とともに安定
的な進展を示すことがわかった． 
 同じ Ti 合金シートでも，このような疲労クラック進展の挙動に違いが発生する理由とし
て，Ti/GFRP 積層板では GFRP 層が接着してあるために，クラック端付近での応力が，Ti
合金シート単層の場合と比較して異なった状態になっていることが考えられる．そこで両
者のクラック進展を，クラック端での応力拡大係数を用いて評価した．Fig.1.17 にクラック
進展速度 da/dN と応力拡大係数範囲∆K の関係を示す．∆K は最大応力σmax，または最小応力
σminが繰り返し負荷される場合の応力拡大係数 K の最大値 Kmaxおよび最小値 Kminとして次
式， 
minmax KKK −=∆                                                (1.2) 
より得る．応力拡大係数 K については，ここでは Fig.1.18 に示すような線形破壊力学にお
ける無限遠板中の円孔縁から発生する 2 つのクラック A および B それぞれのクラック端に
おける応力拡大係数 KAおよび KBを次式， 






πσ           (1.3) 
 
Fig.1.16  Crack length vs. fatigue cycles of open-hole specimens of 
titanium monolithic sheets and Ti/GFRP laminates. 
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Fig.1.17  Crack growth rate da/dN versus stress intensity factor range ∆K of titanium monolithic 
sheet and titanium layer in Ti/GFRP laminates calculated by linear fracture mechanics. 
 
 
Fig.1.18  Crack growth in infinite plate with open-hole studied in linear fracture mechanics. 
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( ) ( )RaKKK +−=−=∆ πσσ minmaxminmax                                (1.4) 
より得ることができる．(1.4)式より得られる Ti/GFRP 積層板の Ti 層のクラック端の∆K は，
積層板を単一材料として仮定して得られたみかけの値となる．Fig.1.17 より，Ti 合金シート




da ∆=                                                         (1.5) 
として知られる一般金属の疲労クラック進展挙動とよく一致する．ここで C および m は実
験定数である．(1.5)式を実験結果に当てはめると，C=8.53×10-10，m=2.26 であった．この Ti






Fig.1.19  Schematic of the crack bridging in Fibre-Metal Laminates. 
 - 32 -










法（Virtual Crack Closure Technique：VCCT）を用いた． 
VCCT は，クラックが無限小量進展したとき，これによって吸収されるエネルギーが，ク
ラックを元の長さまで閉口させる際に必要になる仕事と等しいという Irwinの考えに基づい
ている．このときのモードⅠのひずみエネルギー解放率 GIは，クラック進展方向を x 方向
にとると，次式で表される． 




いて考えたものが VCCT である 42), 48)．図の節点 B はクラック端であり，節点 A はクラック
 
 
Fig.1.20  Schematic of the virtual crack closure technique (VCCT). 
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端のひとつ手前の節点である．ここで，節点 A を閉口させて，クラックを要素ひとつ分短
くしようとするときに必要な力を FA,yとすると，要素サイズ l がクラック長と比較して十分
小さいとき，FA,yはクラック端のひとつ先の節点 B の反力 FC,yと等しいとみなすことができ
る．この反力と，クラック端の手前の節点 A の変位 uA,y を用いると，クラック進展による
エネルギー解放率 GVCCTが次式， 
tl
FuG yCyAVCCT ,,=                                                       (1.7) 
より計算できる．応力拡大係数 K はこのエネルギー解放率 GVCCTを用いて， 
 VCCTGEK =             (1.8) 
によって得られる．ここで，t は要素厚，E はクラックが進展する材料のヤング率である． 
VCCT によって計算された Ti/GFRP 積層板の Ti 層のクラック端におけるエネルギー解放率
と Ti 層のヤング率を用いて算出した応力拡大係数は，GFRP 層によるブリッジング応力の
影響も加味した，Ti 層のクラック端における正確な値として評価できると考えられる． 
 Fig.1.21 に VCCT を用いた解析により得られた Ti 合金シート単層および円孔を有する
Ti/GFRP 積層板の Ti 層の応力拡大係数とクラック長の関係を示す．応力拡大係数は，Ti 層
の無限遠応力と厚さによって正規化している．図より，クラックの進展に伴って応力拡大





Fig.1.21  Comparison of normalized stress intensity factor of titanium monolithic sheet 
and titanium layer of open-hole Ti/GFRP laminates 
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大係数の評価は有効であるといえる．円孔を有する Ti/GFRP 積層板の Ti 層の da/dN-∆K 関
係の解析結果は，∆K の計算に線形破壊力学における Ti 層の無限遠応力を用いて(1.4)式より
算出したみかけの値とは異なり，∆K が小さい側に移動しており，Ti 合金シート単層の振る
舞いを示すパリス則の直線とほぼ一致した．このことは，円孔を有する Ti/GFRP 積層板の
Ti 層のクラック端では GFRP 層によるブリッジング効果により，正味の応力拡大係数が線
形破壊力学により算出したみかけの値よりも小さく，また，Ti 層が GFRP 層に接着され積
層板になっても，この正味の応力拡大係数のもとでの Ti 層の da/dN-∆K 挙動は，Ti シート
単層の挙動を維持するということを示している． 






Fig.1.22  Experimental crack growth rate da/dN versus stress intensity factor range ∆K 
calculated by finite element analysis. 
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1.6 結言 




(1) 観察により疲労損傷は，Ti 層のクラックと共に，Ti 層と GFRP 層の界面はく離，円孔
付近の GFRP層での 0°/90°層間はく離と 0°層のスプリッティングおよび 90°層のトラン
スバースクラックの発生によって拡大する． 
(2) 疲労損傷の観察結果に基づき，Ti 層のクラック，Ti 層と GFRP 層の界面はく離，GFRP
層での 0°/90°層間はく離および 90°層のトランスバースクラックの各損傷モードを考慮
した円孔を有する Ti/GFRP 積層板の有限要素モデルを提案した． 
(3) 提案した解析モデルを使用し，円孔を有する Ti/GFRP 積層板の損傷進展による全体剛
性の低下を計算すると，実験値とよく一致した．よってこのモデルは，疲労損傷の生
じた円孔を有する Ti/GFRP 積層板の力学特性の表現において有効である． 
(4) 解析結果より，Ti/GFRP 積層板の Ti 層のクラック端の応力拡大係数は，クラックが進
展してもほぼ一定を保つことがわかった．そして，この応力拡大係数のもとでのクラ
ック進展挙動は，パリス則で表される Ti シート単層の挙動と一致する． 
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第 2 章 低速衝撃負荷による Ti/GFRP 積層板の損傷挙動 
 
2.1 緒言 
 FML の衝撃損傷を扱う研究の多くは，FML の表面や内部に数層存在する金属層の影響に
より衝撃負荷方向からの内部損傷の観察が困難なために，これを切断面から観察するもの
が目立つ．特に，Ti/CFRP 積層板を扱うものでは，CFRP そのものが内部損傷の観察が困難















 本研究でも第 1 章と同様に，GF/Epoxy プリプレグ（CW テープ GE352G135SBEZQWS：
三菱レーヨン㈱）をオートクレーブにより成形したクロスプライ GFRP 積層板（積層構成：
[03/903]s）の表裏両面に，Ti 合金シート（Ti-6Al-4V, t:140µm）を，エポキシ系接着剤（DP-460：
住友 3M ㈱）を用いて接着することにより Ti/GFRP 積層板を作製した（Fig.2.1）．接着性の
向上のための表面処理として，サンドペーパーによる表面処理（アンカー形成）を，Ti 合
金シートおよびクロスプライ GFRP 積層板の接着面に施した．このとき，Ti 合金シートで
は強固な酸化皮膜を除去するために#40 のものを，クロスプライ GFRP 積層板には#240 の
番手のサンドペーパーを使用した．エポキシ系接着剤は，10kgf の錘を載せた状態で常温の
もとで 24 時間，その後約 70°C で 2 時間加熱することで硬化およびアフターキュアを行っ
た．構成材料である Ti 合金シート，エポキシ系接着剤は第 1 章 Fig.1.4 および Fig.1.5 に示
す応力－ひずみ挙動を示し，これらと GFRP 積層板の一方向材の物性は第 1 章 Table 1.1 に
示す値と同様である．本研究では落錘衝撃試験に，Ti/GFRP 積層板[Ti/03/903]sと，比較のた
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めのクロスプライ GFRP 積層板[04/904]sの 2 種類の積層板を使用した．これらの積層板の厚





2kg とした．そして，Fig.2.2 に示すように，100mm×100mm の正方形に切り出した積層板を，






SCIENCE Co.,Ltd.）を通して PC に取り込むことによって取得した．このときのサンプリン
グレートは 1×103 Sample/msec.とした． 
 ロードセルから取得した衝撃負荷中の荷重－時間曲線を用いて，インパクタの変位量の
時間変化も求めた．衝撃負荷中のインパクタの加速度の時間変化 a(t)は，荷重の時間変化
F(t)，インパクタ重量 m および重力加速度 g を用いて，運動方程式から， 
 g
m




Fig.2.1  Schematic illustration of the Ti/GFRP laminates. 
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してきたインパクタの時刻 tn後の速度 Vnは，インパクタの初速度 V0と加速度 a(t)を時間で
積分したものの和で得られる． 
 ∫+= ntn dttaVV 00 )(             (2.2) 
ここで，(2.2)式の右辺の第二項は，微少時間∆t に分割したものに，その時の加速度 ai をか












 { }∫ ∫∫ +== dtdttaVdtVx nn )(0           (2.4) 
 本研究では，衝撃負荷によって試験片に与えられる衝撃エネルギーEimpは，落下高さ h に
あるインパクタの位置エネルギーが，摩擦等によるエネルギー消費がなく，全て運動エネ
ルギーに変換されるものとして次式， 
 mghEimp =             (2.5) 
で求めた値を使用した．また，試験片に衝突する直前のインパクタの速度（衝撃速度）V0
についても， 
 ghV 20 =             (2.6) 
より算出した．  











Fig.2.3  Schematic illustration of the drop-weight impact test setup. 
 - 41 -
2.3 Ti/GFRP 積層板の低速衝撃応答と衝撃損傷の観察 



















Fig.2.4  Cross-section image of the Ti/GFRP laminates after impact loading 
with impact energy of 5.88J. 
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 次に，衝撃エネルギー3.92J の衝撃負荷中のクロスプライ GFRP 積層板と Ti/GFRP 積層板
の衝撃応答について，荷重－時間曲線および荷重－変位曲線の比較を Fig.2.5 および Fig.2.6
に示す．Ti/GFRP 積層板では，Ti 層の剛性の寄与のために荷重の立ち上がりが鋭く，最大荷
重値が大きくなり，最大荷重値に達する時間も早かった．荷重－変位曲線からは，Ti/GFRP
積層板の最大変位がクロスプライ GFRP 積層板よりも 0.7mm 程度小さいことがわかった．
 
 
Fig.2.5  Load-time curves of the Ti/GFRP laminates and GFRP laminates 




Fig.2.6  Load-displacement curves of the Ti/GFRP laminates and GFRP laminates 
with impact energy of 3.92J. 
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しかし，この荷重－変位曲線の囲む面積から積層板によって吸収されたエネルギーを計算
すると，Ti/GFRP 積層板が 2.83J でクロスプライ GFRP 積層板が 2.78J と，ほぼ等しい吸収
エネルギーを示した． 
 続いて，衝撃エネルギー3.92J の衝撃負荷後のクロスプライ GFRP 積層板と Ti/GFRP 積層
板の損傷を，衝撃負荷方向から観察することで比較した．このときの損傷状態を Fig.2.7 に
示す．クロスプライ GFRP 積層板では，内部層間はく離等の内部損傷も容易に観察できる
（Fig.2.7 (a)）が，Ti/GFRP 積層板では表面の Ti 層の塑性変形のみが観察できるだけで，内
部の GFRP 層の損傷観察ができない（Fig.2.7 (b)）．そこで，Ti/GFRP 積層板の衝撃負荷面の
Ti 層を引き剥がすことによって，内部の GFRP 層の損傷観察を行い（Fig.2.7 (c)），これとク
ロスプライ GFRP 積層板の衝撃損傷を比較した．図より，クロスプライ GFRP 積層板では
衝撃負荷によって内部層間はく離やマトリックスクラックが激しく発生しているが，これ
 
Fig.2.7  Impact damages in (a) GFRP laminates, (b) titanium layer and (c) GFRP layer of 
the Ti/GFRP laminates after the removal of titanium layer at impacted side. 
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と比べると，Ti/GFRP 積層板では表裏の Ti 層の補強効果によって Fig.2.6 でみたように面外
変形が小さくなることで，GFRP 層内部の損傷が抑えられていることがわかった． 
 次に，異なる衝撃エネルギー負荷による Ti/GFRP 積層板の衝撃損傷を，衝撃負荷方向ま
たはその反対から観察することで比較する．衝撃エネルギー4.70J および 4.90J の衝撃負荷
後の Ti/GFRP 積層板の損傷状態を Fig.2.8 にそれぞれ示す．どちらの衝撃エネルギー負荷に
おいても，衝撃負荷面の Ti 層には Fig.2.7 (b)に示すような塑性変形によるくぼみが発生した
のみであったため，図には衝撃面の Ti 層を取り除いた後の損傷の様子を示している．図の




Fig.2.8  Impact damages in the Ti/GFRP laminates with impact energy of (above) 4.70J and 
(below) 4.90J after the removal of titanium layer at impacted side. 
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いることがわかった．このときの Ti/GFRP 積層板の内部損傷を，Fig.2.4 で見られた，GFRP
層内部の層間はく離と，衝撃の反対側の Ti 層と GFRP 層（接着層）の界面はく離の大きさ
について注目すると，Fig.2.8 の右側に示すようになる．ここで Ti 層の界面はく離は，図の
白破線で示すように，接着層とはく離することによって当該領域が白くみえるために，そ
の形状や大きさを判断することができる．この図より，4.70J の衝撃エネルギー負荷では，
GFRP 層の内部層間はく離は，円形をした Ti-GFRP 界面はく離の領域内にとどまっているこ





であったが，4.8J 以上の衝撃エネルギーでは衝撃の反対側の Ti 層にクラックがひとつ発生
していることがわかった． 
ここで，GFRP 層の内部層間はく離に注目し，この面積と負荷した衝撃エネルギーの関係
を，クロスプライ GFRP 積層板および Ti/GFRP 積層板それぞれについてまとめた．これを




面積が連続的に増加した．一方，Ti/GFRP 積層板では衝撃エネルギーが約 4.8J 付近におい
 
 
Fig.2.9  Interlaminar delamination area in the Ti/GFRP laminates and GFRP laminates 
as a function of impact energy. 






GFRP 層間はく離面積は，4.8J 以下の衝撃エネルギーでは衝撃の反対側の Ti 層にクラックが
発生しないため，Ti 層の剛性が有効に働き，クロスプライ GFRP 積層板と比較して大きく
抑えられる．そして，4.8J 以上の衝撃エネルギーでは，衝撃の反対側の Ti 層にクラックが
発生し，Ti 層の寄与が局所的に低下することで GFRP 層間はく離面積が，GFRP 積層板のそ
れに近づく．しかし，衝撃エネルギーの増加に伴う GFRP 層の層間はく離面積の増加は，
クロスプライ GFRP 積層板と比較して，Ti/GFRP 積層板では，Ti 層の損傷していない領域の
剛性が依然として有効であるため，大きく抑えられるということがわかった． 
次に 4.70J および 4.90J の衝撃エネルギーを負荷した際の Ti/GFRP 積層板の衝撃応答を









Fig.2.10  Load-time curves of the Ti/GFRP laminates with impact energy of 4.70J and 4.90J. 
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Ti 層のクラック検出用に，Fig.2.11 に示す試験片を作製した．ここでは，衝撃の反対側の
Ti 層のみに焦点を当てるために，クロスプライ GFRP 積層板の片面にのみ Ti 合金シートを
接着した Ti/GFRP 積層板を用いた．まず，衝撃の反対側となる Ti 層の表面中心部に，













間曲線とともに Fig.2.13 に示す．図より，約 2.8msec.において荷重が大きく減少した瞬間に，




Fig.2.11  Schematic illustration of the specimens for detection 
of the impact-induced crack in titanium layer. 
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Fig.2.13  Voltage-time curve obtained by the detection of the impact-induced crack 
with the impact response of Ti/GFRP laminates. 
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と判断できる．よって，低速衝撃負荷中の荷重－時間曲線において荷重が大きく減少かつ




4.8J 以下の衝撃エネルギー負荷では，衝撃の反対側の Ti 層は塑性変形を示すのみで，GFRP
内部層間はく離が抑えられ，なめらかな衝撃応答が得られる．これに対し，4.8J 以上では衝
撃の反対側の Ti 層にクラックが発生することにより GFRP 層の内部層間はく離が大きく広
がり，衝撃応答では Ti 層のクラック発生により，その瞬間に荷重が減少し振動する．この
ように Ti/GFRP 積層板の低速衝撃負荷においては，2 つの衝撃応答と衝撃損傷のパターンが
存在することが明らかとなった． 
 
2.4 Ti/GFRP 積層板の衝撃応答および衝撃損傷の解析 
2.4.1 Ti/GFRP 積層板に対する衝撃負荷を表す解析モデル 
 前節で得られた Ti/GFRP 積層板の衝撃応答と，衝撃負荷によって発生する積層板の外部
および内部損傷の関係を検証するために，有限要素法による解析を行った．そして，解析
によって得られた積層板の衝撃応答や損傷挙動を実験結果と比較した． 
 モデルは Fig.2.14 に示すように，Ti/GFRP 積層板および衝撃負荷形態の対称性を考慮し，
三次元の 1/4 モデルとした．インパクタ，Ti 層，接着層，GFRP 層の 0°層および 90°層各層
をそれぞれ別のパートでモデル化し，また，GFRP 層内部での層間はく離の発生が可能とな
るように，0°/90°層界面に界面層を設けた．そしてこれらを重ね合わせ，隣接する層の節点
を結合することよって Ti/GFRP 積層板を表現した．モデルに使用した要素タイプを Table 2.1
にまとめる．x,y 方向に垂直な断面上の節点にそれぞれ，x 方向または y 方向対称境界条件
を適用し，外周部の節点は完全固定とした．衝撃の負荷は，インパクタの落下高さから算
出される衝突直前の速度 V0を，初期速度としてインパクタに与えることによって表現した． 







関係は Fig.2.16 に示すように，実験結果を再現するように指定した．GFRP 層一方向材の特
性には，平面応力場の直交異方性の弾性定数を使用した． 
  




Fig.2.14  Configuration of each layer and impactor. 
 
 
Table 2.1  Element type for each part. 
Part name Element type Element properties 
Impactor Rigid element 4-node, quadrilateral, linear 
Ti alloy layer Solid element 8-node, brick, linear 
Adhesive layer Solid element 8-node, brick, linear 
GFRP ply layer Shell continuum element 8-node, quadrilateral, linear 
Interface layer Cohesive element 8-node, brick, linear 
 
 




E [GPa] ν σy [MPa]   
Titanium 0.14 4500 85.9 0.380 826   




E11 [GPa] E22 [GPa] ν12 G12 [GPa] G23 [GPa]GFRP UD 
one layer 
0.101 2000 36.9 10.0 0.32 3.30 3.60 
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2.4.1.1 GFRP 層の損傷発生のモデリング 








Fig.2.15  Elasto-plastic behaviour of titanium layer used in the finite element analysis. 
 
 
Fig.2.16  Stress-strain diagram of adhesive layer used in the finite element analysis. 
 




 GFRP 層の損傷発生を判断する Hashin 破壊基準は，繊維強化複合材料の一方向材のよう
な弾性－脆性材料に対して使用することができる．この損傷発生基準では，繊維引張，繊
維圧縮，マトリックス引張，マトリックス圧縮の 4 つの異なる損傷発生機構が考慮され，
本研究では次に示す形式を適用した 49), 50), 51)． 









F σ                                                          (2.7) 









F σ                                                           (2.8) 














F τσ                                                  (2.9) 


























F τσσ                                (2.10) 
これらの式の左辺 tfF ， cfF ， tmF および cmF が 1 に達したとき，それぞれのモードにおける損
傷が発生したと判断される．ここで， TX ， CX は一方向材の繊維方向の引張および圧縮強
度， TY ， CY は繊維と垂直方向の引張および圧縮強度， LS ， TS は繊維方向および繊維と垂
直方向のせん断強度，添え字の 1 と 2 はそれぞれ繊維方向および繊維と直角方向を示し， 11σˆ ，




変位関係として表現される．上述の 4 つの損傷モードの相当変位 eqδ と相当応力 eqσ は，以
下の定義において得られる． 
 
・ 繊維引張 )0ˆ( 11 ≥σ ： 
 212
2









εατεσσ +=           (2.12) 
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・ 繊維圧縮 )0ˆ( 11 <σ ： 









εσσ −−=                  (2.14) 
・ マトリックス引張 )0ˆ( 22 ≥σ ： 
 212
2









ετεσσ +=           (2.16) 
・ マトリックス圧縮 )0ˆ( 22 <σ ： 
 212
2









ετεσσ +−−=          (2.18) 
本研究で使用する（連続体）シェル要素のような，平面応力の定式化を使用する要素の場
合，要素の特性長さ CL は積分点の面積の平方根として計算される．式中の記号< >は
Macaulay のかっこ演算子を表し， ℜ∈β の場合に， 
 
2
)( βββ +=            (2.19) 
として定義される．また，(2.11)および(2.12)式中のαは，繊維引張モードへのせん断応力の
寄与を表す係数であり，本研究ではα=0 としている． 
 損傷進展に使用する損傷変数 d は，4 つの各損傷モードそれぞれで，相当応力と相当変位
が Fig.2.17 に示される関係になるように変化する．Fig.2.17 に示されている挙動では，損傷












−=            (2.20) 
ここで， 0eqδ はそのモードの発生基準が満足されたときの初期相当変位， feqδ はその破壊モ
ードで材料が完全に損傷するときの変位である．上の関係の図を Fig.2.18 に示す．各モード
の 0eqδ の値は，損傷発生定義において指定する弾性剛性と強度パラメータに依存する．また,
各破壊モードでは，破壊により散逸されるエネルギー CG を使用する．これは Fig.2.19 での
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 εσ dC=             (2.21) 
から計算される．ここでεはひずみ，Cdは以下で表される損傷弾性マトリックスである． 
 
( ) ( )( )






























     (2.22) 
 ( )( ) 2112111 ννmf ddD −−−=           (2.23) 
ここで dfおよび dmは繊維またはマトリックスの損傷変数，dsはせん断の損傷変数，E1およ
び E2は繊維方向および繊維と直角方向のヤング率，G はせん断弾性率，ν12とν21は Poisson
比である．損傷変数 fd ， md および sd は，先に示した 4 つの損傷モードに対応する損傷変








































m           (2.25) 
 ( )( )( )( )cmtmcftfs ddddd −−−−−= 11111          (2.26) 
 以上のように，Hashin 破壊基準を用いた解析では，損傷発生の基準に一方向材の繊維方
向および繊維と垂直方向の引張または圧縮強度 TX ， CX ， TY ， CY ，そしてせん断強度 LS ，
TS が，損傷発生後の損傷進展に破壊エネルギー CG が必要となる．解析で使用した Hashin
破壊基準のパラメータとして必要となる GFRP 積層板一方向材の強度と破壊エネルギーを
それぞれ Table 2.3 に示す．GFRP 一方向材の強度については，引張強度は静的引張試験の実
験結果を用い，圧縮およびせん断強度は，引張強度と文献値 52)を参考にして決定した． 
 
Fig.2.17  Equivalent stress - equivalent displacement relationship used in each damage mode. 
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Fig.2.18  Evolution of the damage variable as a function of equivalent displacement. 
 
 
Fig.2.19  Equivalent stress – equivalent displacement relationship 
showing linear damage evolution. 
 
Table 2.3  Strength and fracture energy of unidirectional GFRP plates 
used for Hashin’s failure criteria. 
Strength [MPa] / Fracture energy [N/mm] 0° direction 90° direction 
Tensile mode 820 / 31.57 80.6 / 1.13 
Compressive mode 500 / 19.25 322 / 4.50 
Longitudinal shear mode 54.5 / --- 
Transverse shear mode 161 / --- 
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δε =        (2.27) 












































=       (2.28) 
破壊を含む代表的な力－分離応答を Fig.2.20 に示す．ここで， 0nt ， 0st ， 0tt は，変形が界面




次公称応力基準であり，損傷は公称応力の比の 2 次関数の値が 1 になったときに発生する． 
 
Fig.2.20  Typical traction-separation response presented by cohesive elements. 






























         (2.29) 
この損傷発生基準が満たされた後の損傷発展は，スカラ損傷変数 D を用いた材料の剛性の
















      (2.30) 
 ss tDt )1( −=            (2.31) 
 tt tDt )1( −=            (2.32) 





tsnm δδδδ ++=           (2.33) 
 損傷の発展の定義には，2 つの成分が含まれる．第 1 の成分は，損傷発生時の有効変位 0mδ
から完全に破壊したときの有効変位 fmδ までの相対値，または破壊にともなう散逸エネルギ
ー CG である（Fig.2.21）．第 2 の成分は，損傷発生と最終破壊の間の損傷変数 D の発展の性
質である．  





























         (2.34) 
上記の条件が満足されたときの混合モードの破壊エネルギー CG は次式， 
 tsnC GGGG ++=            (2.35) 
で表される．ここで，Gn，Gs，Gt は，垂直方向，第 1 せん断方向，第 2 せん断方向の力と
それらに共役な相対変位による仕事を表す． CnG ， CsG ， CtG は各方向で破壊するときの破
壊エネルギーである．(2.34)式中のαについて，本研究ではα=1.0 とした． 
 損傷発展の定義の第 2 成分については，本研究では損傷変数 D の発展には線形の損傷発













−=           (2.36) 
 0/2 effCfm TG=δ            (2.37) 
 - 58 -






方向または第 1 および第 2 せん断方向の公称応力の最大値 0nt ， 0st ， 0tt と，各方向の破壊エ
ネルギー CnG ， CsG ， CtG が必要となる．解析で使用したこれらの値を Table 2.4 に示す． 
 
 
Fig.2.21  Typical traction-separation response presented by cohesive elements. 
 
Table 2.4  Parameters for quadratic nominal stress criterion and fracture energy 
used in cohesive element. 
 normal mode 1 direction 2 direction 
Nominal stress [MPa] 65.0 57.5 57.5 
Fracture energy [N/mm] 10.0 0.5 0.5 
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2.4.1.3 Ti 層の界面はく離とクラックの発生のモデリング 
 解析では，実験で観察された Ti 層－接着層間の界面はく離や衝撃の反対側の Ti 層でのク
ラックを，計算の途中において瞬間的に発生させた．これらの損傷の大きさと発生時間お
よび損傷発生のために設定した解析ステップの関係を Table 2.5 に示す． 
 Ti 層－接着層間の界面はく離については，その形状を円形とし，大きさは衝撃負荷後の
試験片から測定した値を使用した．そして，実験で得られた荷重－時間曲線において，衝
撃による荷重が 1kN に達した時間をはく離発生の時間とし，この瞬間に Ti 層と接着層の結
合を解除することではく離を発生させた（STEP 2）．この 1kN という値は，インパクタと同





取得し解析で使用した．モデルでは該当部の y 方向対称境界条件を解除することで，Ti 層
のクラックの発生を表現した（STEP 3）．  
 
 以上のモデリングおよび計算には，汎用ソフトウェアの ABAQUS version 6.8（Dassault 
Systèmes S.A.）を使用し，陽解法による動的解析を行った． 
 
Table 2.5  Analytical steps and sizes of Ti-GFRP interfacial delamination and crack in titanium layer. 


























3.92 1.98 0 0.00089 φ 12.6 --- --- 0.007 
4.31 2.08 0 0.00087 φ 16.0 --- --- 0.007 
4.70 2.17 0 0.00098 φ 15.3 --- --- 0.007 
4.90 2.21 0 0.00084 φ 19.5 0.00258 24.5 0.007 
5.88 2.43 0 0.00086 φ 16.9 0.00192 25.6 0.007 
7.84 2.80 0 0.00076 φ 10.4 0.00156 27.6 0.007 
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2.4.2 Ti/GFRP 積層板に対する衝撃負荷の解析結果 
2.4.2.1 衝撃応答 






察されたように，衝撃面の Ti 層における塑性変形によるくぼみや，衝撃の反対側の Ti 層－





Fig.2.22  Deformation of the elements during the dynamic analysis with impact energy of 4.70J 
after (a) 0.000 msec. (Figure continues.) 
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Fig.2.22  (continued) (b) 1.400 msec. and (c) 2.695 msec. (continues.) 
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Fig.2.22  (Continued) (d) 4.550 msec. and (e) 7.000 msec. 
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 次に，衝撃エネルギー4.70J および 4.90J での衝撃応答の解析結果を実験結果と比較した
ものを Fig.2.23 に示す．これより，4.70J の衝撃負荷では，衝撃の反対側の Ti 層にクラック
が発生しないために，実験で得られたようななめらかな荷重－時間曲線が得られた．これ
に対し，4.90J の衝撃負荷では，衝撃の反対側の Ti 層にクラックが発生することによって荷
重が一度大きく減少し，その後振動するという挙動が解析によっても得られたことがわか
る．その他の衝撃エネルギー負荷における解析結果を Fig.2.24 に示す．ここでも，4.8J 以下






Fig.2.23  Analytical and experimental results of load-time responses of the Ti/GFRP laminates  
with impact energy of (a) 4.70J and (b) 4.90J. 














Fig.2.24  Analytical and experimental results of load-time responses of the Ti/GFRP laminates 
with impact energy of (a) 3.92J and (b) 4.31J. 
















Fig.2.24  Analytical and experimental results of load-time responses of the Ti/GFRP laminates 
with impact energy of (c) 5.88J and (d) 7.84J. 
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2.4.2.2 内部損傷の挙動 
 次に，GFRP の 0°/90°層界面に挿入してある界面層の損傷状態をみることで，GFRP 内部
層間はく離の大きさについて評価を行った．衝撃エネルギー4.70J および 4.90J の解析結果
について，層間はく離面積の大部分を占める下側の 0°/90°層界面における界面層の破壊状態






られる．Fig.2.25 の斜線で表す要素のせん断 1 方向の公称応力値の時間変化を Fig.2.26 に示
 
 
Fig.2.25  Analytical results of interlaminar delaminated region in GFRP layer 
with impact energy of (a) 4.70J and (b) 4.90J. 
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す．図より，衝撃エネルギーが 4.70J で Ti 層にクラックが発生しない場合は，応力値の変化
























Fig.2.27  Analytical and experimental interlaminar delaminated area in lower 0°/90° interface of 
GFRP layer of the Ti/GFRP laminates as a function of impact energy. 






(1) ほぼ等しい厚みのクロスプライ GFRP 積層板と比較すると，Ti 層に塑性変形以外の損
傷が発生しない程度の衝撃エネルギー負荷では，Ti/GFRP 積層板の GFRP 層の層間は
く離やマトリックスクラック等の衝撃損傷は， Ti 層や接着層の補強効果によって大き
く抑えられる． 
(2) 負荷する衝撃エネルギーがある一定の値以上になると，衝撃面の Ti 層が塑性変形によ
るくぼみのみを示すことに変化はないが，これに対して衝撃の反対側の Ti 層には，ク
ラックが発生する． 
(3) 衝撃負荷によって衝撃の反対側の Ti 層にクラックが発生すると，Ti/GFRP 積層板の
GFRP 内部層間はく離面積が急激に増加する． 
(4) 観察した衝撃損傷に基づき，衝撃の反対側の Ti 層に発生するクラックと界面はく離の
発生，および GFRP 層の損傷と 0°/90°層間はく離の発生と進展を考慮した，Ti/GFRP
積層板に対する衝撃負荷を表す解析モデルを提案した． 
(5) 提案した解析モデルは，この積層板の衝撃応答の表現において有効である．また，衝
撃の反対側の Ti 層におけるクラックの発生によって，GFRP 内部層間はく離面積が急
激に増加するという挙動が，解析によっても示された． 
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第 3 章 Ti/GFRP 積層板の低速衝撃損傷挙動に及ぼす Ti 層の影響 
 
3.1 緒言 








 そこで本研究では，FML の金属層が各位置で FRP 層の衝撃損傷に及ぼす影響を明らかに
することを目的とし，実験的および解析的な検討を行った．第 2 章と同様に Ti 合金と GFRP
を使用するが，ここでは片面にのみ Ti 層がある Ti/GFRP 積層板を試験片として使用し，落
錘による低速衝撃試験を行った．そして，衝撃負荷後の Ti/GFRP 積層板の損傷について，




 本章では，構成材料は第 2 章と同様に，Ti 合金シート（Ti-6Al-4V, t:140µm）と GF/Epoxy
プリプレグ（CW テープ GE352G135SBEZQWS：三菱レーヨン㈱）をオートクレーブ成形し
たクロスプライ GFRP 積層板（積層構成：[03/903]s）を用いる．しかしながら，本章では第
2 章と異なり，Fig.3.1 に示すような片面にのみ Ti 層がある Ti/GFRP 積層板を作製し，これ
を試験片として使用した．Ti 合金シートとクロスプライ GFRP 積層板の接着にはエポキシ
系接着剤（DP-460：住友 3M ㈱）を使用し，常温のもと 24 時間で硬化させ，約 70°C で 2
時間加熱しアフターキュアを行った．また，接着の際の表面処理として，サンドペーパー
による研磨を，Ti 合金シートおよび GFRP 積層板の接着面に施した．このとき，Ti 合金シ
ートには#40，GFRP 積層板には#240 のサンドペーパーを使用した．静的引張試験により得
られる Ti 合金シート，エポキシ系接着剤の応力－ひずみ挙動は第 1 章 Fig.1.4 および Fig.1.5
に示すものと，また，構成材料の弾性係数，Poisson 比および降伏応力は第 1 章 Table 1.1 に
示す値と同様である． 
 今回衝撃を負荷した試験片は，先に述べたように片面にのみ Ti 層がある Ti/GFRP 積層板
[Ti/03/903/903/03]と，比較のためのクロスプライ GFRP 積層板[04/904]sの 2 種類である．これ
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らの積層板の単位面積当たりの重量はそれぞれ，2.01g/cm2および 1.95g/cm2 とほぼ等しくな
っている．また，片面にのみ Ti 層がある Ti/GFRP 積層板については Ti 層面を衝撃負荷面と
するもの（以下，TIMP：Titanium layer side IMPact）と，GFRP 層面を衝撃負荷面とするも
の（以下，GIMP：GFRP layer side IMPact）の 2 ケースについて試験を行った．落錘による




3.3.1 Ti/GFRP 積層板の低速衝撃損傷の観察 
 はじめに，衝撃エネルギー2.94J の衝撃負荷後のクロスプライ GFRP 積層板と Ti/GFRP 積
層板 TIMP および GIMP の損傷の様子を Fig.3.2 に示す．図の上段には Ti 層（TIMP では衝
撃面，GIMP では衝撃の反対面となる）の損傷の様子を示しており，また，図の下段には
GFRP 層の損傷を衝撃の反対側から観察した様子を示している．ここで GIMP については，
Ti 層によって衝撃の反対側から GFRP 層の損傷を観察することができないため，この Ti 層
を取り除くことによって GFRP 層の損傷を観察した． 
 図より，Ti/GFRP 積層板 TIMP では衝撃面の Ti 層にはインパクタが接触した箇所に小さ




大きな差はなかった．また，2 層ある GFRP 層の 0°層のうち，衝撃から遠い方の 0°層には，
衝撃負荷点を通るように，繊維方向に沿って大きなベンディングクラック（曲げによって
面外方向に開口するような割れ）がひとつ発生していた． 
 一方，Ti/GFRP 積層板 GIMP では，衝撃の反対側の Ti 層において大きな凸形の塑性変形
 
 
Fig.3.1  Schematic illustration of the Ti/GFRP laminates. 
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が残り，GFRP 層では下側層間はく離のみが発生した．この層間はく離は先の丸まったピー





GFRP 積層板と Ti/GFRP 積層板 TIMP および GIMP の損傷の様子を Fig.3.3 に示す．この図
においても Fig.3.2 と同様に，上段に Ti 層の損傷を，下段に衝撃の反対側から観察した GFRP
層の損傷を示している．Ti/GFRP 積層板 TIMP では，衝撃エネルギーの増加に伴い，Ti 層の
塑性変形や GFRP 層内部層間はく離，ベンディングクラック等の損傷が拡大したのみであ
り，損傷モードには変化がなかった．しかし，Ti/GFRP 積層板 GIMP では，衝撃の反対側の
Ti層にクラックがひとつ発生し，さらにGFRP層には，クロスプライGFRP積層板やTi/GFRP
積層板 TIMP の場合と同程度の大きさの内部層間はく離が発生した．また，GFRP 層の衝撃
から遠い方の 0°層ではスプリッティングが目立っていたが，TIMP で観察されたベンディン
グクラックのような激しい損傷は見られなかった． 
 これらの結果を，第 2 章で扱った両面に Ti 層がある Ti/GFRP 積層板の衝撃損傷の観察結
果（Fig.2.7 および Fig.2.8）と比較する．Ti 層の損傷については，衝撃面ではインパクタの
接触による塑性変形，そして衝撃の反対面では GFRP 層との界面はく離と塑性変形による
凸変形およびクラックの発生であり，Ti 層が片面にしかない場合でも損傷モードに変化は
なかった．しかし，GFRP 層の損傷については，両面に Ti 層がある Ti/GFRP 積層板と異な
り，Ti 層の位置によって 2 種類の損傷モードが見られた．このことは，GFRP 層の損傷に対
して，Ti 層が衝撃面または衝撃の反対側それぞれの位置において果たす役割が異なるとい
うことを示しているといえる． 
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 ここで，GFRP 層の内部層間はく離面積に注目し，これと負荷した衝撃エネルギーの関係
を各試験片についてまとめた．これを Fig.3.4 に示す．図では第 2 章で扱った表裏両面に Ti
層がある Ti/GFRP 積層板を用いた際の結果も示している．図より，Ti/GFRP 積層板 TIMP
とクロスプライ GFRP 積層板の層間はく離面積がほぼ等しいことから，GFRP 層の内部層間
はく離に関しては，衝撃面の Ti 層はほとんど影響を及ぼさないことがわかった．Ti/GFRP
積層板 GIMP においては，約 3J 以下の衝撃エネルギー負荷では，TIMP およびクロスプラ
イ GFRP 積層板に比べて層間はく離面積が小さいことがわかる．これは，GIMP では面外変
形により引張側となる衝撃の反対側に位置する Ti 層が荷重を受け持ち，また Fig.3.2 で示し
たように，約 3J 以下の衝撃エネルギー負荷では Ti 層には塑性変形しか発生しないため，こ
の Ti 層による補強が効果的に働くためであると考えられる． 
 しかし，衝撃エネルギーが約 3J 以上になると，Ti/GFRP 積層板 GIMP の層間はく離面積
は急激に増加し，クロスプライ GFRP 積層板や Ti/GFRP 積層板 TIMP と同程度の値を示し
た．よって，この領域では衝撃の反対側の Ti 層が GFRP 層の層間はく離の抑制に及ぼす影
響は失われていることがわかった．この原因は，Fig.3.3 で示したように，衝撃エネルギー
が約 3J 以上になると，GIMP では衝撃の反対側に位置する Ti 層にクラックが発生し，荷重
を受け持つことができなくなったためであると考えられる．これと同様の現象は，Fig.3.4
に示しているように第 2 章の実験（Fig.2.9）でもみられた．この場合は Ti 層が表裏両面に
設けてあり，Ti 層の剛性の寄与が大きいために，片面にのみ Ti 層がある Ti/GFRP 積層板と
比較して衝撃損傷が発生する衝撃エネルギーレベルが高くなる．このため，衝撃の反対側
の Ti 層におけるクラックの発生は約 4.8J 以上でみられ，また，層間はく離面積は全体的に
 
 
Fig.3.4  Interlaminar delamination area in cross-plied GFRP and Ti/GFRP laminates 
as a function of impact energy. 
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今回の実験結果よりも小さかった． 
 以上の実験結果から，GFRP 層の内部層間はく離の抑制については，衝撃の反対側の Ti
層が，そこにクラックが発生しない場合にのみ有効に働くことがわかった． 
 続いて，衝撃エネルギー2.94J および 3.92J の衝撃負荷中のクロスプライ GFRP 積層板と
Ti/GFRP 積層板 TIMP および GIMP の衝撃応答を Fig.3.5 に示す．図より，2.94J ではそれぞ
れの試験片の間に大きな差は発生しなかったが，3.92J では，Ti/GFRP 積層板 GIMP におい
て，衝撃の反対側にある Ti 層にクラックが発生するため，この瞬間に荷重が大きく減少し
振動するという挙動が得られた．これも第 2 章の両面 Ti/GFRP 積層板の衝撃応答において，




Fig.3.5  Load-time traces of cross-plied GFRP and Ti/GFRP laminates 
with impact energy of (a) 2.94J and (b) 3.92J. 
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 次に，衝撃エネルギー7.84J の衝撃負荷後の Ti/GFRP 積層板 TIMP の GFRP 層の面外変形
を，デジタルマイクロビデオスコープ（VH-5910：㈱KEYENCE）を使用して観察した様子
を Fig.3.6 に示す．図は，衝撃の反対側の GFRP 層の 0°層の面外変形を，0°方向に平行に斜
め上から観察した結果を示している．これより，ベンディングクラックを頂点にした山を
形作るように面外変形が発生していることがわかる．Ti/GFRP 積層板 GIMP の衝撃の反対側
の Ti 層を除去し，GFRP 層を観察することによっても，これと同様の面外変形がみられる．
しかしながら，Ti/GFRP 積層板 TIMP の方がより大きな面外変形を示す傾向にあった． 
 さらに，衝撃エネルギー7.84J の衝撃負荷後の Ti/GFRP 積層板 TIMP および GIMP の GFRP
層の損傷を，衝撃負荷点を通り，GFRP 層の 0°方向に沿った面で切断した断面より，デジタ
ルマイクロビデオスコープを用いて観察した．この断面写真を Fig.3.7 に示す．図では Ti 層
は取り除いているが，接着剤は GFRP 層に付着したままである．図より，TIMP では，衝撃
負荷点付近の GFRP 層の 90°層内におけるマトリックスクラックが激しく発生し，下側 0°
層を押し出すように破壊していることがわかる．さらに，これによって下側 0°/90°層界面で
の層間はく離が大きく開いた状態のままである等，面外変形が大きく残ることがわかった．
これと比較して GIMP では，GFRP 層内のマトリックスクラック等の損傷や面外変形が抑え
られていることがわかった．これは，Fig.3.2 や Fig.3.3 で観察されたように，Ti/GFRP 積層




Fig.3.6  Out-of-plane deformation of GFRP layer in TIMP after the impact loading 
with impact energy of 7.84J. 





Fig.3.7  Cross-section images of the Ti/GFRP laminates (a) TIMP and (b) GIMP 
after impact loading with impact energy of 7.84J. 
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 また，本章で使用している Ti/GFRP 積層板[Ti/03/903/903/03]の曲げ変形時の中立面を計算
すると，Ti 層に近い方の 0°/90°層界面付近に位置することがわかった．Fig.3.8 に示すよう
に，Ti 層側から衝撃を与えた場合（TIMP）は，GFRP 層の 90°層と Ti 層から遠い方の 0°層
に引張の曲げ応力が発生し，また，中立面から最も距離のある Ti 層から遠い方の 0°層の面
外変形量が大きくなるため，この部分においてベンディングクラックのような激しい損傷
が発生すると考えられる．これに対して GFRP 層側から衝撃を与える場合（GIMP）では，
GFRP 層の 90°層と Ti 層から遠い方の 0°層には圧縮の曲げ応力が発生し，引張の曲げ応力は
Ti 層，接着層および Ti 層に近い方の 0°層に発生するため，ここでは Ti 層の剛性が有効に働
くことで面外変形量が小さくなり，GFRP 層の損傷が抑えられると考えられる．このように，
Ti/GFRP積層板TIMPおよびGIMPのGFRP層の衝撃損傷の程度に差がみられた原因として，
Ti 層による積層板自体の中立面の位置の移動も挙げられる．よって，衝撃の反対側の Ti 層
はその剛性により，積層板の中立面を衝撃負荷面から遠ざけることによっても，コア材で





Fig.3.8  Neutral surface of the Ti/GFRP laminates TIMP and GIMP. 
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3.3.2 低速衝撃負荷後の 4 点曲げ試験 
 前節の実験で得られた，衝撃負荷後の Ti/GFRP 積層板 TIMP および GIMP の GFRP 層に
生じた損傷の違いを定量的に評価するために，衝撃負荷後の Ti/GFRP 積層板の GFRP 層を
用いて 4 点曲げ試験を行い，残留曲げ強度や曲げ剛性を測定した． 
 
3.3.2.1 4 点曲げ試験方法 
 試験片には，衝撃負荷後の Ti/GFRP 積層板から Ti 層を取り除き，損傷領域（つまり GFRP





にヤスリを用いて R2 程度の丸みをもたせた（Fig.3.9）． 
 4 点曲げ試験には，AUTOGRAPH（AG-5000C：㈱島津製作所）を用い，これに本研究室












f =σ             (3.1) 
 
6
FLM =             (3.2) 
 ε
MyEI =             (3.3) 
ここで，L は支点間距離，h および b は試験片の厚みと幅，M は曲げモーメント，y は中立
軸からの距離である．ただし，中立軸は GFRP 層の中心を通るものとし，曲げひずみは試
験片表面のひずみであることから，ここでは，y=h/2 となる． 
 今回の試験では，GFRP 層の内部層間はく離面積が 173.5mm2 および 177.5mm2 と大きな差
のない，衝撃エネルギー3.92J の衝撃負荷を与えた Ti/GFRP 積層板 TIMP および GIMP の
GFRP 層を使用した．試験片数については，それぞれ 10 とした． 
 












Fig.3.10  Schematic illustration of 4-point bending test equipment. 
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3.3.2.2 4 点曲げ試験結果 
 Fig.3.11 に，4 点曲げ試験により得られた，Ti/GFRP 積層板 TIMP および GIMP の GFRP
層の残留曲げ強度と曲げ剛性を示す．これより，残留曲げ強度については，ばらつきによ
る標準偏差が大きいものの，残留曲げ強度および曲げ剛性ともに TIMP よりも GIMP の
GFRP 層の方が大きな値を示すことがわかった．この原因は，これまでの損傷観察でみられ
たように，小規模なスプリッティングが分散して発生している GIMP の GFRP 層に対し，
TIMP の GFRP 層には一箇所に集中した激しいベンディングクラックが発生し，より大きな
面外変形が残ったためであると考えられる．また，損傷観察では確認できなかったが，衝
撃負荷による GFRP 層の 0°層での繊維破断も発生したと考えられ，この繊維破断の程度の
差も残留曲げ強度や曲げ剛性値の違いの原因となり得る．このような損傷や面外変形のた
めに，4 点曲げ負荷を受けたときに，荷重を受け持つことが出来ず座屈しやすくなることに







Fig.3.11  Residual bending strength and bending stiffness of GFRP layer 
after impact loadings (3.92J) obtained by four-point bending tests. 
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撃負荷においては，衝撃の反対側の Ti 層が引張荷重を受け持つことでこの Ti 層の補強効果
が有効に働き，また，この Ti 層にクラックが発生しても，この Ti 層でのクラック発生や塑
性変形により衝撃エネルギーが消費されることで，GFRP 層の面外変形や損傷が抑えられる
ことがわかった．よってこのことから，コア材である GFRP 層の衝撃損傷の抑制において
は，衝撃面よりも衝撃の反対側の Ti 層の役割が大きいことが明らかとなった． 
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3.4 Ti/GFRP 積層板 TIMP・GIMP の衝撃損傷の解析 
3.4.1 有限要素法による解析モデルの概要 
 Ti/GFRP 積層板に対する面外衝撃負荷において，衝撃面または衝撃の反対側の Ti 層が，
GFRP 層の衝撃損傷に与える影響を調査するために，有限要素法を用いた解析を行った．今
回作成したモデルは，表裏両面に Ti 層がある Ti/GFRP 積層板の衝撃応答や衝撃損傷の解析
を扱った第 2 章 2.4 節において使用したものとほぼ同様である．モデルは Fig.3.12 に示すよ
うに，試験片や衝撃損傷の対称性を考慮し，今回は三次元の 1/2 モデルとした．インパクタ，
Ti 層，接着層，GFRP 層の 0°層および 90°層各層をそれぞれ別のパートとして作成した．ま
た，GFRP 層内部での層間はく離の発生が可能となるように，0°/90°層界面に界面層を挿入
した．そして，隣接する層の節点を結合することよって Ti/GFRP 積層板を表現した．各パ
ートで使用している要素タイプは，第 2 章 Table 2.1 と同様である．x 方向に垂直な断面上の
節点に x 方向対称境界条件を適用し，外周部の節点は完全固定とした． 
 Ti 層と接着層の特性には等方性弾性と金属塑性による変形を使用し，第 2 章 Fig.2.15 およ
び Fig.2.16 に示す応力－ひずみ挙動を指定した．GFRP 層各層の特性には，平面応力場の直
交異方性の弾性定数を使用した．解析で使用した材料定数の値は，第 2 章 Table 2.2 に示し
たものと同じである． 
 衝撃負荷による GFRP 層の損傷発生には Hashin 破壊基準を適用した．この損傷発生基準
では，繊維引張，繊維圧縮，マトリックス引張およびマトリックス圧縮の 4 つの異なる損
傷発生機構が考慮され，本章では次に示す形式を適用した 49), 50), 51)． 













F τσ            (3.4) 
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F τσσ                                 (3.7) 
ここで TX ， CX は繊維方向の引張および圧縮強度， TY ， CY は繊維と垂直方向の引張およ
び圧縮強度， LS ， TS は繊維方向および繊維と垂直方向のせん断強度， 11σˆ ， 22σˆ ， 12τˆ は有
効応力テンソル σˆ の成分である．損傷発生後の損傷進展は材料の剛性低下によって表現し，
構成則が応力－変位関係で示され，そして材料が完全に破壊したとみなす変位の決定に破
壊による散逸エネルギーを用いること等は，第 2 章 2.4.1.1 節で述べた内容と同様である． 
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Fig.3.12  Configuration of impactor and each layer used in dynamic analysis of Ti/GFRP laminates
for the case of (a) TIMP and (b) GIMP. 
































                                          (3.8) 
で表される 2 次公称応力基準を使用した．ここで nt ， st ， tt は，要素内の垂直方向および 2
つのせん断方向の公称応力を表し， 0nt ， 0st ， 0tt はそれぞれの最大値である．また，(3.8)式




βββ +>=<                                                       (3.9) 
として定義される．また，損傷発生後の損傷進展については第 2 章 2.4.1.2 節と同様に，ス
カラ損傷変数 D を用いた材料の剛性の低下によって表され，損傷変数 D の線形の損傷発展
則と破壊による散逸エネルギーを使用した． 
 解析で使用した，Hashin 破壊基準と損傷進展に必要な GFRP 一方向材の強度と破壊エネ
ルギーを Table 3.1 に，界面層の 2 次公称応力基準で使用する垂直方向およびせん断方向の
公称応力と各損傷モードでの破壊エネルギーを Table 3.2 に示す． 
 Ti/GFRP 積層板の衝撃損傷のモデリングについて，TIMP では衝撃面の Ti 層にはインパク
タの接触による塑性変形のみが発生し，それ以外の損傷は発生しないことがわかっている
ため，特別なモデリングをすることなく計算した．これに対し GIMP の解析では，実験で
観察された，Ti 層－接着層の界面はく離と衝撃の反対側にある Ti 層におけるクラックの発
 
Table 3.1  Strength and fracture energy of unidirectional GFRP plates 
used for Hashin’s failure criteria. 
Strength [MPa] / Fracture energy [N/mm] 0° direction 90° direction 
Tensile mode 820 / 32.0 80.6 / 4.5 
Compressive mode 500 / 20.0 322 / 4.5 
Longitudinal shear mode 54.5 / --- 
Transverse shear mode 161 / --- 
 
Table 3.2  Parameters for quadratic nominal stress criterion and fracture energy 
used for cohesive element. 
 normal mode 1 direction 2 direction 
Nominal stress [MPa] 65.0 57.5 57.5 
Fracture energy [N/mm] 5.0 0.5 0.5 
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生を解析に組み込んだ．Ti－接着層の界面はく離は第 2 章 2.4.1.3 節と同様に，実験で得ら
れた大きさのはく離領域において Ti 層と接着層間での結合を解除して発生させた．Ti 層の




きさと発生時間および損傷発生のために設定した解析ステップの関係を Table 3.3 に示す． 
 衝撃の負荷は，インパクタの落下高さから算出される衝突直前の速度を，初期速度とし
てインパクタに与えることによって表現した．作成したモデルの要素配置を Fig.3.14 に示す．
図では GIMP の場合のモデルを示しているが，TIMP の場合も同様の大きさの要素を使用し
た．モデリングおよび計算には，汎用ソフトウェアの ABAQUS version 6.8（Dassault Systèmes 
S.A.）を使用し，陽解法による動的解析を行った． 
Fig.3.13  Modeling of the crack in titanium layer for the case of GIMP using tie constraints. 
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Table 3.3  Analytical steps and sizes of Ti-GFRP interfacial delamination and crack in titanium layer. 



























TIMP 0 --- --- --- --- 0.007
2.94 1.72 
GIMP 0 0.00164 φ 13.2 --- --- 0.007
TIMP 0 --- --- --- --- 0.007
3.92 1.98 





Fig.3.14  Finite element model used in the analyses for the case of GIMP. 
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3.4.2 Ti/GFRP 積層板の衝撃損傷の解析結果 
 はじめに，衝撃エネルギー3.92J の衝撃負荷開始後 7.000msec.における GIMP の要素状態
を Fig.3.15 に示す．主な変形はインパクタ周辺で発生するため，ここでは中心部のみを拡大
して示している．前節でも述べた通り，Ti 層のクラックについては第 2 章と異なるモデリ
ングを行ったが，このクラックがねらい通りに，衝撃の反対側の Ti 層において x 方向に平
行に発生していることが，この図よりわかる．また，Ti 層－接着層の界面はく離と，Ti 層
の塑性変形による凸部も発生していることも確認することができる． 
 次に，衝撃エネルギー2.94J および 3.92J の場合の Ti/GFRP 積層板 TIMP・GIMP それぞれ
の GFRP 層の下側 0°層の衝撃による損傷の様子を比較する．Fig.3.16 に，Hashin 破壊基準の
マトリックス引張の損傷基準を満たし，損傷が進展している様子を示す．図は，各要素の








Fig.3.15  Deformation of the elements after 7.000msec.during the dynamic analysis 
with impact energy of 3.92J for the case of GIMP. 
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いることから，TIMP の場合と比較して全体的な損傷が分散されていることがわかる．衝撃
エネルギーが 3.92J の場合（Fig.3.16 下側）は，TIMP ではベンディングクラックを示す損傷




ることがわかる．これらの結果は，Fig.3.2 や Fig.3.3 で示した Ti/GFRP 積層板 TIMP および
GIMPのGFRP層のベンディングクラックやスプリッティングの観察結果とよく一致してい
る． 
 次に，Ti/GFRP 積層板 TIMP および GIMP それぞれの GFRP 層の衝撃負荷面に近い方の 0°
層の，衝撃による繊維引張の損傷進展の様子を Fig.3.17 に示す．ここでも Fig.3.16 と同様に，
損傷進展を示す繊維引張の損傷変数 tfd の値を色の濃淡で表している．これより，2.94J の衝
撃エネルギーでは GIMP にはほとんど損傷はみられず，TIMP に少し損傷が発生している程
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Fig.3.16  Damage states (matrix tensile mode) in lower 0° ply of GFRP laminates 
obtained by FE analysis with impact energy of 2.94J and 3.92J. 
 
Fig.3.17  Damage states (fibre tensile mode) in upper 0° ply of GFRP laminates 
obtained by FE analysis with impact energy of 2.94J and 3.92J. 
 - 93 -
3.5 結言 
 本章では，Ti/GFRP 積層板の低速衝撃損傷挙動に及ぼす Ti 層の影響について，コア材で
ある GFRP 層の損傷を基準にして評価を行った．片面にのみ Ti 層がある Ti/GFRP 積層板を
用いて，衝撃負荷後の損傷観察と 4 点曲げ試験を行い，さらに有限要素法による解析を行
った結果，以下のことが明らかとなった． 
(1) 衝撃面に Ti 層がある Ti/GFRP 積層板の GFRP 層の損傷は，衝撃面となる Ti 層の塑性
変形が小さく，これによる衝撃エネルギーの吸収が小さいために，クロスプライ GFRP
積層板と比較すると大きな違いはみられない． 
(2) 衝撃の反対側に Ti 層がある Ti/GFRP 積層板については，約 3J 以下での衝撃エネルギ
ー負荷では，Ti 層の補強効果により，GFRP 層の層間はく離やマトリックスクラック
が抑えられる．また，約 3J 以上の衝撃エネルギー負荷により Ti 層にクラックが発生し
ても，この Ti 層のクラックや塑性変形によるエネルギー吸収のために，GFRP 層の層
間はく離以外の損傷が，衝撃面に Ti 層がある場合よりも抑えられる． 
(3) 衝撃負荷後の Ti/GFRP 積層板の GFRP 層を用いた４点曲げ試験の結果，衝撃面よりも
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本論文は，Ti 合金を使用した FML である Ti/FRP 積層系材料としての Ti/GFRP 積層板に
ついて，疲労負荷または低速衝撃負荷における損傷を詳細な観察によって明らかとし，さ
らにその進展挙動等を有限要素法によって評価した結果を述べたものである．実験的およ
び解析的な評価を行った第 1 章から第 3 章において得られた結果をここにまとめ，本論文
の結論とする． 
第 1 章では，円孔を有する Ti/GFRP 積層板を用いて疲労試験を実施した．そして試験中
に進展する損傷を詳細に観察し，最後に Ti 層の円孔付近から発生するクラックに注目し，
その進展挙動について評価を行った．その結果，観察により疲労損傷は，Ti 層のクラック
と共に，Ti 層と GFRP 層のはく離，円孔付近の GFRP 層での 0°/90°層間はく離と 0°層のス
プリッティングおよび 90°層のトランスバースクラックの発生によって拡大することがわ
かった．そして，この疲労損傷の観察結果に基づき，Ti 層のクラック，Ti 層と GFRP 層の





円孔を有する Ti/GFRP 積層板の Ti 層のクラック端の応力拡大係数は，クラックが進展して
もほぼ一定を保つことがわかった．そして，この応力拡大係数のもとでのクラック進展挙
動は，パリス則で表される Ti シート単層の挙動と一致することが明らかとなった． 
 第 2 章では，Ti/GFRP 積層板の低速衝撃負荷による衝撃応答および面外方向から観察した
衝撃損傷について評価を行った．さらに，有限要素法を用いた Ti/GFRP 積層板の衝撃解析
モデルを提案し，得られた衝撃応答や衝撃損傷について考察した．その結果，衝撃損傷の
観察から，ほぼ等しい厚みのクロスプライ GFRP 積層板と比較すると，Ti 層に塑性変形以





反対側の Ti 層にクラックが発生すると，Ti/GFRP 積層板の GFRP 内部層間はく離面積が急
激に増加することがわかった．観察した衝撃損傷に基づき，衝撃の反対側の Ti 層に発生す
るクラックと界面はく離の発生，および GFRP 層の損傷と 0°/90°層間はく離の発生と進展を
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考慮した，Ti/GFRP 積層板に対する衝撃負荷を表す解析モデルを提案した．そしてこの解析
モデルは，この積層板の衝撃応答の表現において有効であることが明らかとなった．また，
衝撃の反対側の Ti 層におけるクラックの発生によって，GFRP 内部層間はく離面積が急激
に増加するという挙動が，解析によっても示された． 
 第 3 章では，Ti/GFRP 積層板の低速衝撃損傷挙動に及ぼす Ti 層の影響について，コア材
である GFRP 層の損傷を基準にして評価を行った．片面にのみ Ti 層がある Ti/GFRP 積層板
を用いて，衝撃負荷後の損傷観察と 4 点曲げ試験を行い，さらに有限要素法による解析を
行った．その結果，衝撃負荷後の損傷観察によって，衝撃面に Ti 層がある Ti/GFRP 積層板
の GFRP 層の損傷は，クロスプライ GFRP 積層板と比較しても大きな違いはみられないこ
とがわかった．そして，衝撃の反対側に Ti 層がある Ti/GFRP 積層板については，約 3J 以下
での衝撃エネルギー負荷では，Ti 層の補強効果により，GFRP 層の層間はく離やマトリック
スクラックが抑えられ，また，約 3J 以上の衝撃エネルギー負荷により Ti 層にクラックが発
生しても，この Ti 層のクラックや塑性変形によるエネルギー吸収のために，GFRP 層の層
間はく離以外の損傷が，衝撃面に Ti 層がある場合よりも抑えられることがわかった．そし
て，衝撃負荷後の Ti/GFRP 積層板の GFRP 層を用いた４点曲げ試験の結果，衝撃面よりも
衝撃の反対側に Ti 層を設けたときの GFRP 層の方が大きな残留曲げ強度や曲げ剛性を示す
ことが明らかとなった．また，有限要素法による Ti/GFRP 積層板の衝撃損傷の解析で得ら
れた GFRP 層の損傷状態が，実験で観察されたものとほぼ一致した．以上の実験や解析結
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